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Рассмотрена математическая модель полета летательного аппарата (ЛА) 
коническо - цилиндрической формы с сокращенным временем активного 
участка траектории (АУТ). Предложены аэродинамические коэффициенты, 
позволяющие описывать полет с гиперзвуковыми скоростями. Предложен 
порядок определения массовых геометрических и тяговых характеристик. 
 
Введя в известную модель движения [1] некоторое ограничение по 
времени АУТ, позволяющее затруднить или исключить обнаружение, 
идентификацию и уничтожение ЛА, выполняющего полет по баллисти-
ческой траектории, учитывая полет с гиперзвуковыми скоростями, мож-
но реализовать способ преодоления противоракетной обороны (ПРО) 
противника путем сокращения времени АУТ. 
Математическая модель полета ЛА коническо - цилиндрической 
формы с сокращенным временем АУТ описывается  системой уравнений: 
tАУТ < tПРО ; 
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где  Р – тяга  двигателя; 
М(t) –текущая масса летательного аппарата; 
Θ – угол бросания; 
цкх
С

 – коэффициент силы лобового сопротивления; 
цкy
С

 – коэффициент подъемной силы; 
ρ, ρпн, ρт, ρк  –  плотность воздуха, полезной нагрузки, топлива, ма-
териала конструкции соответственно; 
Sк-ц – площадь миделевого сечения; 
α  – угол атаки; 
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Мт  – масса топлива; 
Iуд – удельный импульс тяги; 
m, n – коэффициенты выбираемые по статистике; 
кi – коэффициент, учитывающий длину отсека; 
φ – угол полураствора конуса; 
СN  – коэффициент нормальной силы; 
0
pС  – коэффициент давления; 
В – параметр аппроксимирующей функции; 
Аij – коэффициент, выбираемый по статистике [2]. 
Математическая модель полета ЛА с сокращенным временем актив-
ного участка траектории  может использоваться для летательных аппара-
тов различных конструктивно - компоновочных схем. Новизна матема-
тической модели состоит: 
- в учете аэродинамических коэффициентов для полета с гиперзву-
ковыми скоростями [2,3]; 
- в применении компоновочных схем ЛА, позволяющих  выполнять 
полет с сокращенным временем АУТ. 
На основе решения математической модели полета летательного ап-
парата с сокращенным временем активного участка траектории можно 
дать рекомендации для разработки новых образцов техники, что являет-
ся практической ценностью предложенной математической модели. 
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